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ソフト CATIA V5 を用いる。 
（２）有限要素法（FEM）による構造解析：汎用 FEM 解析ソフト MD.Nastran および前処理ソフ














Fig. 1 主翼供試体の構造 
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ロス CO6155B を 2ply 使用しており、桁は心材に厚さ 3mm のバルサ、表皮にカーボンクロス
CO6343 を 2Ply×2 使用している。また、左右翼を結合するための左右一体成型の桁（かんざし）









トゲージで、供試体外皮の応力を歪ゲージで計測する。荷重条件（位置，荷重量）は Table 1 の通
りである。 
   
4.2 静荷重試験の結果 
 静荷重試験の結果の一例として、翼幅方向 400mm かつ 50%翼弦の位置に荷重を与えた場合


























230mm － 40kgf，60kgf 
300mm 40kgf 40kgf，60kgf 
400mm 20kgf 20kgf，40kgf 
 
 
Fig. 2 静荷重試験の概観 
 
Fig. 4 解析用の構造モデル 
 




は寸法 3mm の三角形微小要素に分割する。 
5.2 材料特性 
 材料特性としては、直交座標系 123（1：長さ方向，2：奥行方向，3：高さ方向）を定義し、
















分布は、マイクル C.Y ニウによる経験値[3] を






Aerobatic 機の終局荷重倍数 9G を採用する。 
5.4 FEM 解析の結果 
5.4.1 静荷重試験の再現 
 材料特性の不確定性に対し、上面外皮のヤング率を引張試験結果および理論推定値の0.5倍、
下面外皮を 0.75 倍と仮定すると、FEM 解析結果の変位量は上述の許容誤差内に収まった。ここ
で 0.75 倍という数値は引張試験で得られている値である。更に、CFRP の圧縮弾性率が引張弾性
率の 0.7 倍程度と仮定すると、上記の 0.5 倍に相当する補正係数が得られる。  
5.4.2 分布荷重を適用した FEM 解析結果 
 最後に、揚力の翼幅方向分布による分布荷重を与える解析を試みた。ここでは、翼全体の中
で各部材がどの程度の剛性を分担しているかを考察するために、外皮のヤング率のみを 2 倍、あ





Fig. 5 主翼供試体に仮定するせん断力分布 
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ノコック構造に近い特性が確認された。 




























Fig. 7 桁に発生する応力の分布 
